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乘波前体三维内转进气道气动融合设计 *
李怡庆，施崇广，朱呈祥，尤延铖
（厦门大学 航空航天学院，福建厦门 361005）
摘 要：在传统三维内乘波进气道设计方法的基础上，发展了一种具有乘波压缩特征的前体三维内
转进气道气动融合设计方法。通过构造合适的双波入射基本流场，结合斜激波理论，可以推导出一种上
游二维乘波流动叠加下游三维内收缩流动的基准流场。在此流场基础上进行流线追踪与气动融合设计，
获得了一种乘波前体加三维内转进气道的气动布局方案。对该进气道方案数值模拟研究结果表明：在
Ma6.0的设计状态下，该方案流量捕获系数能够达到 0.96，总压恢复系数为 0.53；而在Ma4.0的非设计
状态，该方案流量捕获系数能够达到0.71，总压恢复系数为0.70。此外，与典型的前体二维混压进气道
进行对比研究，乘波前体三维内转进气道方案总体性能提升明显，尤其是进气道流量捕获系数在设计状
态下较二维方案上升了4.1%。
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Aerodynamic Combination Design Concept for Hypersonic
Waverider Forebody and Inward Turning Inlet
LI Yi-qing，SHI Chong-guang，ZHU Cheng-xiang，YOU Yan-cheng
（School of Aerospace Engineering，Xiamen University，Xiamen 361005，China）
Abstract：On the basis of the design concept of the traditional three-dimensional internal waverider inlet，
an aerodynamic combination design concept of the forebody and three-dimensional inward turning inlet with the
characteristic of waverider theory is presented. In combination with the flow field of two incident shock waves and
the oblique shock wave theory，a flow field to give consideration to the two-dimensional flow in upstream and
three-dimensional flow in the downstream is obtained. Afterwards，the aerodynamic combined surface of the in⁃
ward turning inlet and waverider forebody could be designed by using the streamline traced method. A forebody/
inlet configuration is subsequently derived from this concept and numerically studied. The results show that，at
the design point（Ma6.0），the mass flow rate of the inward turning inlet is 0.96，and the total pressure recovery is
0.53. In addition，at off-design points（Ma4.0），the mass flow rate and the total pressure recovery are 0.71 and
0.70，respectively. Compared with the two-dimensional mixed compression inlet，the performance of aerodynam⁃
ic combination configuration significantly improves. Especially，the mass flow rate at the design point increases
by 4.1%.
Key words：Waverider forebody； Three-dimensional inward turning inlet； Basic flow field；Oblique
shock wave；Hypersonic inlet
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1 引 言
近空间飞行器研究是目前国际竞相争夺空间技
术的焦点之一，而近空间高超声速远程机动飞行器
的研究又因其重要的战略意义成为近空间飞行器发
展的重中之重。吸气式推进系统因为能够提供高的
比冲，被认为是在高超声速飞行器领域首选的推进
系统［1～3］。大量研究充分证明实现近空间飞行的关
键在于推进系统与飞行器机体的匹配设计，其核心
则是高超声速飞行器前体与进气道内流通道的设计
问题［4～6］，即兼顾内、外流性能的飞行器气动布局概
念研究，从设计角度考虑，总体对二者的要求存在着
差异。
现有的高超声速飞行器多采用前体加常规二维
进气道的布局形式（如 Hyper-X计划中的 X-43、X-
51）［7，8］。由于二维压缩形式构型相对简单，具有较高
的工程设计优势，因此，此类方法能够在一定程度上
解决前体进气道的设计问题。相对于二维压缩，三
维内收缩方式因其高的压缩效率受到国内外众多学
者的关注［9～13］。高超声速三维内收缩进气道是一种
区别于典型高超声速进气道（轴对称进气道、二元进
气道、侧压进气道）的进气道形式。与常规二维压缩
相比，美国空军实验室研制的一种三维 Jaw进气道获
得了 24.87%推力增益［9，10］；美国与澳大利亚联合试
射了马赫数 10的 HYCAUSE 飞行器验证了内收缩式
进气道的工作特性［11］；此外，洛克希德马丁公司为美
国下一代高超声速飞行器 FALCON采用的方案也为
三维向内收缩的方式［12］。可以看出，高超声速进气
道的压缩形式向三维内收缩转变将成为可能。因此
前体三维内转进气道的匹配设计已成为高超声速气
动设计领域亟需解决的关键问题之一。
然而，三维内转进气道通常具有极其复杂的压
缩型面，该三维特征为前体与进气道的设计引入了
困难。在国际上，Kothari等［14］提出直接将进气道作
为飞行器前体，该方法将前体与三维进气道完全融
合。虽然一定程度上解决了前体与三维内转进气道
的匹配问题，但由于全场采用内收缩流场设计，该飞
行器方案的升阻特性将受到严重影响。Smart基于
REST进气道，提出了将 REST进气道［15］多模块并列
安装在类似 X43C的二维飞行器前体的下表面上［16］，
这一做法仅从几何上将三维内转进气道匹配于二维
前体，从设计角度来看并不存在本质创新。在国内，
李璞等对一种带前体的高超声速矩形转圆形进气道
进行了试验研究［17］，该试验物理模型采用等面积逐
渐过渡的形式将具有二维前体的矩形进气道进口过
渡为圆形出口，研究结果表明，由于该方案在前体部
分采用纯二维平面压缩，横向溢流较为明显，必须对
前体外形进行优化设计以提高性能。向先宏等［18］基
于类咽式进气道实现了该类进气道与楔导乘波前体
的匹配设计，为前体与三维内收缩进气道的匹配提
供了设计思路。
因为乘波前体与三维内收缩进气道截然不同的
压缩形式，前体激波与进气道三维内锥激波将产生
严重的相互干扰，所以前体与进气道的设计绝非仅
仅将两个部件分别设计再进行折衷叠加，而应该是
最大程度的兼顾两部分的优点，并减弱两部分之间
的相互影响。两部分之间的相互干扰很大程度上是
由于激波曲面之间相互不兼容而引起的，即乘波体
所具有的外压缩激波与三维内转进气道所需的内压
缩激波之间存在的相互干扰问题。为解决以上问
题，本文从激波匹配设计的角度出发，以传统的三维
内转进气道设计方法为基础，设计乘波前体。
2 气动融合设计
2.1 设计思路
本节从激波气动匹配的角度出发，预实现一种
乘波前体与三维内转进气道的气动融合设计。该设
计方法将在流场上游产生二维入射斜激波，随着流
场向下游发展，下游流场将产生适合于三维内转进
气道的三维内收缩流动，从而实现二维乘波流动向
三维内收缩流动的转变。
乘波前体三维内转进气道具有两级入射激波，
包括前体二维入射激波与三维内转进气道入射内锥
激波。因此，欲实现以三维内转进气道为基础匹配
设计乘波前体，需要在设计之初构造如图 1所示的双
波入射三维内转进气道。该进气道运用流线追踪法
在指定双波入射基本流场中按内乘波理论生成，具
有前缘入射内锥激波（Initial conical shock）与第二道
入射内锥激波（Second conical shock）的两级压缩。
值得注意的是，两道入射内锥激波并未汇聚于进气
道唇口处。在设计过程中保留第二道入射内锥激波
不变，仅将前缘入射三维内锥激波向乘波前体二维
入射激波转化，得到所需的流场结构。
为进一步说明设计思路，本文提取了对称面上
流动特征进行分析。流场结构如图 2所示。图 2中
压缩型面具有两级压缩角（δ1，δ2），在轴对称回转流
场中，有意设计两道入射内锥激波位置，使它们不汇
聚于对称轴。当 AB段回转母线由三维内收缩流动
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变换为二维平面压缩时，产生的二维平面激波（Ini⁃
tial 2D shock）恰好与第二道内锥激波汇聚在中心处。
如此一来，当前体 AB段的流动特征由轴对称内收缩
转变为二维平面压缩后，在对称面上能够获得封口
的二维平面入射激波和三维内锥激波。因此，设计
的要点是初始转折角 δ1的选取。在全三维内收缩情
况下，转折角 δ1将产生图 2中红色实线所示的初始三
维内锥激波，而在二维情况下转折角 δ1能够产生图 2
中红色虚线所示的二维入射激波。
Fig. 1 Inward turning inlet with double conical shock
Fig. 2 Schematic of the flow field（Symmetry-plane）
Fig. 3 Inviscid pressure ratio of the basic flow field
图 3为双波入射基本流场，如图所示，该流场具
有两道气流转折角，初始转折角 δ1为 8°，第二道转折
角 δ2为 10°。流场中存在前缘入射内锥激波与第二
道内锥激波（图 3中红色虚线），两波不相交。而根据
斜激波关系式，可以预测出图 3中虚拟乘波前体二维
入射激波（黄色虚线），虚拟二维平面激波与第二道
内锥激波（红色虚线）恰好汇聚于回转中心轴线。此
外，需要说明的是，第二道转折角的选取将决定第二
道内锥激波的强度，当转折角较小时，内锥激波将弱
化为内锥压缩波，但该现象并不影响本文所研究的
设计思路的实现。
2.2 设计方法
乘波前体三维内转进气道设计的难点是乘波前
体与三维内转进气道压缩方式的不同。在横截面图
上，传统三维内转进气道的流动特征如图 4右半幅所
示，流场表现为全三维向内压缩。入射激波为三维
内锥激波面。该激波在横截面内具有圆弧向内收缩
的趋势，如图 4 中的 Initial conical shock 和 Second
conical shock 所示。而对于采用二维乘波压缩方式
的飞行器前体，初始入射激波为二维斜激波面。该
激波在横截面内表现为平面向下压缩的方式，如图 4
左半幅中 Initial 2D shock 所示。因此，设计关键在于
构造兼顾上游二维乘波压缩与下游三维向内压缩的
流场结构，具体如图 4中左半幅所示，图中乘波前体
具有典型的二维平面压缩，发展至下游进气道部分
则由二维平面压缩转变为三维向内压缩。
Fig. 4 Schematic of the flow field（Cross-section）
乘波前体三维内转进气道的气动融合设计，必
须结合三维内转进气道的流场特征。图 4右半幅中
以进气道前缘捕获形状（3D capture shape）在流场中
进行流线追踪，能够得到进气道喉道出口形状。分
析图 4右半幅可以发现，三维内转进气道的捕获形状
被由内收缩基本流场圆心点 O向外生成的射线 OD
分为激波生成段与激波接收段两部分。由激波生成
段（点 A）生成的内锥激波将汇聚于激波接收段（点
C）。该特征为匹配设计提供了思路。若根据二维斜
激波理论，以激波接收段为起始，匹配求解二维斜激
波面进而获得乘波前体所需的压缩型面，就可以将
图 4中右半幅所示流场结构转化为左半幅中的二维
加三维流场结构。
结合匹配设计的流向流场结构与横向流场结构
能够得到乘波前体三维内转进气道三维流场结构，
如图 5所示。图中左半幅表示双波入射三维内转进
气道，右半幅表示乘波前体三维内转进气道。从图
中可以明显看出两方案在流场结构上的不同，对于
双波三维内转进气道，入射激波为两道内锥激波。
而乘波前体三维内转进气道则将前缘入射内锥激波
（图 5中红色激波面）转化为二维入射激波（图 5中蓝
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色激波面），且该激波将与第二道内锥激波同时汇聚
于三维内转进气道激波接收段。
Fig. 5 Schematic of the flow field（Three-dimensional）
3 应用实例与性能分析
3.1 应用实例
图 6为采用上述设计方法得到的乘波前体三维
内转进气道。设计来流马赫数 Ma in =6.0，总收缩比
CR=5.5。
Fig. 6 Orthographic views of inward turning inlet with
waverider forebody
3.2 数值模拟方法与计算网格
本文针对图 6所示乘波前体三维内转进气道采
用商业计算软件 Fluent在设计与非设计状态下分别
进行了全粘性的 N-S方程数值求解，图 6中所示模型
总长度为 3000mm，来流条件如表 1所示。无粘通量
采用 2阶 Upwind的 Roe-FDS格式，粘性通量采用中
心差分格式进行离散，湍流模型采用 k-w SST两方程
模型。考虑到气体的高温效应，计算中采用考虑变
比热的热完全气体模型。分子粘性系数采用 Suther⁃
land公式计算。当各残差指标下降至少 3个数量级，
且出口流量守恒时，可判定计算收敛。
Table 1 Parameters used for numerical simulation
Ma0
6.0
5.0
4.0
Re/ ( 1/m )
8.8×106
8.6×106
1.3×107
T 0 /K
223.54
222.54
218.57
p0 /kPa
1.880
2.188
4.047
ρ0 / ( kg/m3 )
0.0293
0.0343
0.0645
为了检验所采用计算方法的可靠性，本文采用
文献［19］中的 GK01 模型进行数值模拟，用以验证本
文模拟方法的正确性。GK01 模型尺寸参数如图 7所
示，为二维混压进气道，外压缩段采用两级压缩，唇
口平直。设计飞行马赫数为 Ma=7.0，喉道位置采用
等熵膨胀过渡。
Fig. 7 Model of GK01（mm）
文献［19］中给出了在表 2条件下的试验数据。
Table 2 Test parameters of GK01
Ma0
7.0
Re/ ( 1/m )
4.0×106
T t0 /K
500
p t0 /MPa
0.7
ρ0 / ( kg/m3 )
0.0123
根据文献［20］研究可知，图 7中的 GK01进气道
模型宽度为 100mm，且存在侧壁，因模型对称，仅取
模型的一半进行网格划分，其结构网格与计算域分
布如图 8所示，其中蓝色区域为进气道侧壁。绿色区
域为进气道压缩面。
对图 8中的网格进行数值模拟，并提取计算结果
中 GK01模型对称面下壁面沿程静压分布与试验数
据进行对比。结果如图 9所示，可以看出，本文计算
得到的壁面沿程静压分布与试验数据吻合良好。这
表明本文使用的数值模拟方法是可行的。
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Fig. 8 3D Mesh of GK01
Fig. 9 Static pressure along the wall
图 10为计算采用的结构化网格，考虑到对称性，
仅取对称面一侧划分网格。计算域细分为 20块，其
中进气道进口外侧布置一块网格，用于计算可能产
生的溢流。为验证计算网格的无关性，本文分别对
总单元数为 150万，300万和 500万的网格进行数值
模拟，并提取前体进气道对称面上表面马赫数分布
如图 11所示，图中三个数量不同的网格之间存在差
异较小，因此本文选取总单元数 300万的网格进行后
续的数值模拟研究。近壁面进行了等比加密处理，
近壁最小网格高度 0.01mm，y+<10。此外，由于进气
道三维造型的复杂性，最后对生成的网格进行了全
局正交性优化。对壁面取绝热无滑移、固体边界条
件，进出口分别采用压力远场和压力出口边界条件，
XZ切面给定对称面边界条件，计算过程中为方便流
场收敛采用来流参数对流场进行初始化。
Fig. 10 Mesh for the inward turning inlet with waverider
forebody
3.3 设计状态流场结构分析
为说明乘波前体三维内转进气道具有的波系结
构，本文从计算结果中提取了压力梯度的数据，如图
12所示，图中给出了壁面的压力分布用以显示三维
激波结构的背景压力，并给出了三维激波结构的压
比分布图。可以看出，高超声速来流首先在前体前
缘产生了深蓝色（压升较低）的封口入射二维斜激波
（Initial 2D shock），随着气流向下游发展，在三维内转
进气道前缘处产生了浅蓝色（压升较高）的三维内锥
激波（Second conical shock），两激波共同作用将进气
道进口封闭并于唇口附近相汇聚开始发生反射。三
维反射激波（Reflected shock）交进气道于下壁面肩部
附近，并再次反射，最终形成如图 12所示的三维激波
结构。
乘波前体三维内转进气道两道入射激波在对称
面处较好地还原了设计的流场结构。然而沿周向发
展，乘波前体二维入射激波未能完全汇聚于三维
内转进气道激波接收段，因此在唇口边缘处出现了
一定的激波干扰现象，但根据下文对出口特性的分
析可以发现，该现象对进气道的总体性能并未产生
影响。
Fig. 11 Comparison of mach number distribution at
different grid scales employed in the ramp of hypersonic
inlet
Fig. 12 Static pressure iso-surfaces of the forebody/inlet
图 13为计算获得的乘波前体三维内转进气道在
设计状态下的沿程各截面压比分布等值图。可以看
出，前体前缘产生的入射激波（Initial 2D shock）保持
了二维激波的平面压缩特性，但因为本文提出的设
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计方法在前体段并未严格遵守楔导乘波理论，故在
前体边缘处激波出现了一定的衰减，导致前体入射
激波与前体压缩型面在边缘处存在微小的“缝隙”，
小部分流量将会从其间泄露，产生溢流。但该“缝
隙”仅占整个进口面积的很小一部分，对流量损失影
响较小。气流进入三维内转进气道部分后，在进气
道 前 缘 产 生 了 第 二 道 入 射 激 波（Second conical
shock），该入射激波具有典型的三维内收缩激波的特
征，表现为逐渐向中心汇聚，并交于唇口附近。
Fig. 13 Static pressure contours of the forebody/inlet
（α=0°）
图 14为设计状态下的对称面压比分布等值图。
通过流场的压比分布能够发现，在乘波前体段具有
典型的二维压缩特征，而在三维内转进气道部分则
表现为典型的三维内收缩的流动特征。对于二维压
缩，高超声速来流经过初始斜激波压缩后将不再产
生压力上升，表现为波后压力趋于一致。而三维向
内压缩，经过初始入射内锥激波的压缩后在流场的
发展过程中还将产生额外的等熵压缩。因此，观察
图 14的压比分布可以发现，在乘波前体入射斜激波
与三维内转进气道入射内锥激波之间不存在等熵压
升，而气流经过进气道入射内锥激波后，受到等熵作
用波后仍然存在压力升高的特性。通过对称面流场
的压比分布能够证实，本文所研究的匹配设计方法
能够构造出上游二维流动加下游三维内收缩流动的
流场结构。
Fig. 14 Static pressure contours in the symmetry plane
（α=0°）
图 15为进气道出口马赫数分布图，从图中可以
看出高速高能气流主要分布在两侧，在压缩面（对称
面上部）与唇罩（对称面下部）一侧形成两个低能涡
流区。且通过隔离段出口马赫数等值分布图可以发
现，在压缩面一侧产生了较大的涡流区域。该区域
主要由唇罩反射激波压缩气流在唇罩侧产生初始涡
流区，随着气流向下游发展，该涡流区受唇罩激波波
后高压区的压缩产生上洗趋势，导致在隔离段流动
中低能气流不断由两侧向压缩面一侧汇聚，最终在
隔离段出口处形成了较大的涡流区域，导致出口总
压恢复图谱中在压缩面一侧气流品质较差。
Fig. 15 Mach number contours in the exit section
在设计状态与非设计状态下对乘波前体三维内
转进气道进行了全粘性数值模拟，计算结果如表 4所
示。从表中可以看出，根据上文所述设计方法已经
最大程度抑制波后溢流，因此，进气道在设计条件下
（Ma in=6.0）流量捕获系数能够达到 0.96，在非设计点
（Ma in=4.0）仍能保持约 0.71的流量捕获能力。出口
平均性能同样显示，流场内三道强激波的作用并未
产生额外的气流损失，其设计点出口总压恢复系数
仍能保持在 0.53左右。总体而言，乘波前体三维内
转进气道的流量捕获系数及总压恢复系数在零攻角
状态下均能够保持在较高水平。
Table 3 Comparison of invisicid and viscous performance
of the inlet outflow
Inv.
Vis.
Ma in
6.0
6.0
m in /m out
0.97
0.96
Ma out
3.49
3.09
p out /p0
13.50
17.22
p*out /p*0
0.69
0.53
此类前体进气道由于前体的存在，在长度上相
对于传统的三维内转进气道有一定的增加，这将导
致进入进气道内压缩段的边界层低能流区域的增
大，从而影响进气道的自起动性能。在实际应用中，
若要求较低的自起动马赫数，将不可避免地引入抽
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吸泄流等流动控制技术。
Table 4 Performance of the inlet outflow（α=0°）
Ma in
6.0
5.0
4.0
m in /m out
0.96
0.85
0.71
Ma out
3.09
2.66
2.10
p out /p0
17.22
14.14
11.06
p*out /p*0
0.53
0.65
0.70
3.4 攻角状态流场结构分析
除了设计状态工作特性，攻角条件下的性能在
一定程度上决定着推进系统的可工作范围。图 16为
6°攻角情况下乘波前体三维内转进气道对称面压比
分布等值图。可以看出，在相同的来流条件下，随着
攻角的增大，经过乘波前体二维斜激波面压缩后压
升有所提高。根据图谱颜色的深浅可以发现，进气
道内部的压缩程度也得到了增强。图 16中随着攻角
的增大在进气道唇口将出现激波干扰的现象。从对
称面流场可以发现，乘波前体前缘产生的入射激波
不再与三维内转进气道产生的三维内锥激波汇聚于
唇口点，而是入射至内锥激波中部，该现象主要是由
攻角作用与激波的三维效应引起。
Fig. 16 Static pressure contours in the symmetry plane
（α=6°）
对比图 17，前体进气道 6°攻角时的流场切面图
与图 13设计状态下流场的切面图可以发现，引入攻
角之后乘波前体前缘产生的二维激波角度有所减
小，而进气道产生的三维激波仍然具有向唇口汇聚
的趋势，且因为前体二维激波的影响减弱，向中心汇
聚的趋势更加明显，如图 17中红圈内流场所示。横
侧向激波逐渐向对称面汇聚，最终表现为唇口附近
激波偏离压缩面的程度增大，故出现了图 16中唇口
附近的波系结构。
在攻角状态下对乘波前体三维内转进气道进行
了全粘性数值模拟，计算结果如表 5所示。在 3°攻角
时，对称面内的波系结构相较 0°攻角时虽然未发生
显著改变，但是波强有所增加，因此在出口处的压比
上升，马赫数下降。且随着攻角的继续加大，上述流
场变化得到进一步增强，波系结构也将相应出现变
化。6°攻角时的出口压比 29.69相较 0°攻角时的出
口压比 17.22增长了约 72%，而出口马赫数也从 0°时
的 3.09降为 2.58。进气道流量捕获系数不断上升，当
攻角为 6°时能够捕获设计来流流量的 123%。结合
前文分析，本文认为，尽管本文所研究乘波前体三维
内转进气道完全按照设计状态参数和要求进行设
计，但在非设计状态下，进气道内部的流场大都还遵
循其设计状态下的流动特征，总体性能上都具有不
俗的表现。
Fig. 17 Static pressure contours of the forebody/inlet
（α=6°）
Table 5 Performance of the inlet outflow（α≥0°）
α/ ( ° )
0
3
6
m in /m out
0.95
1.10
1.23
Ma out
3.09
2.82
2.58
p out /p0
17.22
23.02
29.69
p*out /p*0
0.53
0.47
0.41
4 与典型前体进气道方案性能对比分析
采用典型的前体二维混压式进气道与本文所研
究设计方法进行对比，两类方案在设计时遵循捕获
面积，设计飞行高度，飞行马赫数相同且同时保证两
方案设计点隔离段出口马赫数大致相同，在 Ma=3.0
～3.1。以上约束基本确定了进气道捕获流量、设计
点以及压缩量等设计条件，以此提高两方案的可比
性。
根据以上设计条件设计了前体二维混压进气道
模型如图 18所示，该模型具有包括前体在内的四道
入射斜激波，采用斜激波最优设计理论生成压缩型
面。此外，为减小二维进气道的横向溢流损失以更
加准确的比较两方案，在第二压缩面起始处添加侧
板，如图 18（Side wall）所示。添加侧板后，进气道性
能将明显优于常规方案。
图 19（a），（b）为两方案对称面流场马赫数分布
图，两方案在前体前缘处产生一道入射斜激波。对
于内转进气道方案，在入射斜激波之后跟随一道三
5 结 论
本文发展了一种具有乘波压缩特征的前体三维
内转进气道匹配设计方法。基于该方法设计出了一
种乘波前体三维内转进气道，对其设计点与非设计
点进行全三维数值模拟，并与典型前体二维混压进
气道进行对比研究，得出以下结论：
（1）因二维平面压缩与三维向内压缩截然不同
的压缩形式，首先应设计具有全三维内收缩特征的
双波入射基本流场，进而根据三维流动与二维流动
之间的相互关系，按照斜激波理论，将三维内收缩流
动向二维加三维压缩形式转化，用以完成前体进气
道匹配设计。
（2）乘波前体三维内转进气道的数值模拟结果
显示，在设计状态（Ma in=6.0）进气道流量捕获系数能
够达到 0.96，且具有 0.53的总压恢复系数；在非设计
状态（Ma in =4.0）进气道流量捕获系数仍能保持在
0.71，总压恢复系数为 0.70，从而保证了进气道的高
性能要求。
（3）与典型的前体二维混压进气道进行对比研
究，乘波前体三维内转进气道方案总体性能提升明
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Ma in
6.0
5.0
4.0
Inward turning inlet
m in /m out
0.96
0.85
0.71
Ma out
3.09
2.66
2.10
p out /p0
17.22
14.14
11.06
p*out /p*0
0.53
0.65
0.70
Two dimensional inlet
m in /m out
0.92
0.75
0.59
Ma out
3.11
2.77
2.28
p out /p0
16.54
11.63
8.17
p*out /p*0
0.54
0.64
0.71
Table 6 Performance comparisons of two inlets with forebody under different incoming Mach numbers
维内锥激波，波后成等熵压升趋势，而前体二维混压
进气道方案入射斜激波后为三道入射斜激波。两方
案波系均能于唇口处汇聚并实现反射，减弱了设计
状态下的唇罩溢流。然而根据表 3计算结果对比可
知，虽然通过优化波系结构两方案均能实现唇罩无
溢流，但前体二维混压进气道由于未按照乘波理论
设计，相对于乘波前体三维内转进气道仍然存在一
定量的横向溢流损失。这点将在后续的性能对比中
进一步分析。
由表 6可知，设计状态与非设计状态下，乘波前
体三维内转进气道与前体二维混压进气道的总体性
能参数尤其是流量系数存在较大差异。因为两方案
在设计之初遵循了相同的设计条件，所以在设计状
态下（Ma=6.0）隔离段出口马赫数相差较小，但前体
二维混压进气道由于前体横向溢流的影响流量系数
相对乘波前体三维内转进气道降低了约 4.1%。
在非设计状态下，因入射激波偏离唇口，进气道
产生唇罩溢流，两类前体进气道流量系数均有下降，
且由于二维进气道相对于三维内转进气道将存在
更大的溢流窗，所以在 Ma=5.0时前体二维混压进气
道较乘波前体三维内转进气道流量降低了 11.7%，
远高于设计状态时的流量差。该趋势在 Ma=4.0时
表现得更为明显。可以说，在设计状态下能够设计
出气动性能相似的前体进气道方案，但乘波前体三
维内转进气道能够更好地兼顾非设计状态下的气
动性能。
（a）Inward turning inlet （b）Two dimensional inlet
Fig. 19 Mach number contours in the symmetry plane
5 结 论
本文发展了一种具有乘波压缩特征的前体三维
内转进气道匹配设计方法。基于该方法设计出了一
种乘波前体三维内转进气道，对其设计点与非设计
点进行全三维数值模拟，并与典型前体二维混压进
气道进行对比研究，得出以下结论：
（1）因二维平面压缩与三维向内压缩截然不同
的压缩形式，首先应设计具有全三维内收缩特征的
双波入射基本流场，进而根据三维流动与二维流动
之间的相互关系，按照斜激波理论，将三维内收缩流
动向二维加三维压缩形式转化，用以完成前体进气
道匹配设计。
（2）乘波前体三维内转进气道的数值模拟结果
显示，在设计状态（Ma in=6.0）进气道流量捕获系数能
够达到 0.96，且具有 0.53的总压恢复系数；在非设计
状态（Ma in =4.0）进气道流量捕获系数仍能保持在
0.71，总压恢复系数为 0.70，从而保证了进气道的高
性能要求。
（3）与典型的前体二维混压进气道进行对比研
究，乘波前体三维内转进气道方案总体性能提升明
Fig. 18 Model of two dimensional inlet with forebody
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显，尤其是进气道流量捕获系数在设计状态下较二
维方案上升了 4.1%，且该趋势在非设计点表现更为
明显。
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